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小型無人超音速機の自律・高安定操舵離陸制御系の研究 
 
上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 
○高橋 康平（航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 
 
１．研究背景と目的 
本学の航空宇宙機システム研究センターでは，大気中を高速・高高度で飛行するための基盤技
術の研究開発が行われており，そのテストベットとして小型無人超音速機の開発が進められてい
る．本機は滑走路から離陸する必要があるが，自律的な滑走の手法は有人機，無人機ともに明確
ではない．そのため滑走離陸のための制御手法を提案し，シミュレーションおよびラジコン機で
の実験により性能を確認し，小型無人機の安定した滑走離陸技術の確立を目指す． 
一般に飛行機の離陸は静止状態から加速をはじめ所定の高度に達するまでの区間とされるが[1]，
本研究では図１に示すように離陸を滑走，機首上げによる浮上，上昇の 3段階的に分けて実現し
て行くこととし，はじめに滑走に関する制御技術を確立する． 
 
図１ 離陸制御系 
 
２．従来技術と問題の所在 
本機体の滑走制御にはステアリングを使用することを前提とする．このステアリングを使用し
た自律的な走行の例として自動車の自動運転があるが，小型無人機の離陸速度は自動車よりも高
速であり，機体ダイナミクスが速度により変化する点が異なる．また，自律的な滑走離陸の例が
殆ど無いため，制御則設計の目標精度やその指針となる要素が明らかになっていない．従って，
機体ダイナミクスの変化に対応し，安定的に滑走するための目標精度，条件を明確化する必要が
ある． 
 
３．滑走誘導制御系 
小型無人機が滑走路上を滑走する場合を想定し，航空機の着陸制御系[2]を参考にした誘導制御
則を提案する．提案する誘導制御系を機体位置の滑走路中心線からの偏差𝑑𝑑から方位角コマンド
𝜓𝜓𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐を算出する滑走路中心誘導則（図３）と方位角コマンド𝜓𝜓𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐に合わせて機体の方位角𝜓𝜓を制
御する滑走方向制御則（図２）で構成する． 
学内コンクリート壁を用いて測定距離に対する高度センサの特性を確認した．高度センサのカ
タログ特性を用いて実際の距離と出力される距離を比較した結果を図７に示す．図より高度セン
サは 15％程の精度であり，0.2～5 mの範囲で使用可能である．また，近距離，遠距離センサの出
力値が測定距離 1 mの時に最も近いため，高度 1 mにおいて遠距離センサと近距離センサを切り
替えることとした． 
 
 
図７ 高度センサ試験結果 
 
５．まとめ 
小型無人超音速実験機を対象に着陸時縦系制御系設計を行い，現実的なエンジン特性を想定し
突風外乱を組み入れたシミュレーションにより接地時の降下率を評価した．この結果，最低着陸
速度の場合にエンジンの遅れ要素が大きいと，接地時の降下率が 0.5 m/s近く増加し，通常速度で
は 0.2 m/s近く増加することを確認した．また，小型無人超音速実験機に向けた高度センサの実証
機への搭載，および特性を確認した．使用範囲は 0.2～5 mであり，精度は測定距離に対して 15％
程である． 
今後は，着陸制御技術の実証のため初期段階として，高度センサを搭載した電動ラジコン機で
飛行試験を行い，小型無人超音速機での着陸制御技術を確立する． 
 
参考文献 
[1] 加藤明夫，板垣良樹：ファジィ制御による自動着陸の制御則，日本航空宇宙学会論文集，
55(2007) 
[2] 片柳亮二：航空機の飛行制御の実際，森北出版，2011． 
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滑走路中心誘導則は PI 制御により方位角コマンド𝜓𝜓𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐を算出し，滑走方向制御則は方位角𝜓𝜓
および Z軸角速度𝑟𝑟のフィードバックにより機体の方位角𝜓𝜓を方位角コマンド𝜓𝜓𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐に一致させる．
機体ダイナミクスの変化については，ゲインを機体の速度に応じて変化させることで対応する． 
 
 
図２ 滑走路中心維持制御 
 
 
図３ 滑走方向制御 
 
４．機体の数学モデル 
機体の運動は二次元平面上で起こるとする．機体には推力，空気力，降着装置による力[3]が作
用するとし，降着装置による力は，タイヤによるコーナリングフォース𝐹𝐹𝑐𝑐𝑐𝑐の単純なモデルとする．
コーナリングフォース𝐹𝐹𝑐𝑐𝑐𝑐はタイヤの材質や構造など様々な影響を受けるが滑走中は一定とみな
せるものが多い．しかし，タイヤの垂直荷重𝐹𝐹𝑁𝑁は揚力により減少するので考慮する必要がある． 
式(1)および(2)に機体ダイナミクスを示す．ステアリングダイナミクスは二次遅れ系で近似する． 
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５．誘導制御則設計 
５－１．ゲインスケジュール 
機体の速度を変化させると制御対象のダイナミクスも変化してしまう．本研究では滑走方向制
御則の比例ゲインを変化させることで，制御対象の特性変化に対応する．機体の速度によるゲイ
ン変化はある速度でピークを持つ山形となる．この変化を抑えるために滑走方向制御速の比例ゲ
インを機体の速度に応じて変化させるゲインスケジュール[4]を行う． 
５－２．誘導制御則目標性能 
離陸時の滑走誘導制御系の目標精度は明らかになっていないので，本研究の段階では目標性能
を暫定的に設定しシミュレーションにより検討を行う．滑走時は滑走路上に留まることを第一と
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し滑走路中心からの偏差𝑑𝑑が±10 m以内を目標性能としている．機首上げ移行時は安定して機首上
げ操作に移行できるよう経路角γの目標値を設定した．機首上げ速度𝑉𝑉おける経路角𝛾𝛾が±5deg以
内を目標性能とする． 
 
６．数値シミュレーション 
６－１．シミュレーション条件 
ノミナルおよびオフノミナルケースでのシミュレーションを実施した．ノミナルケースは機体
が滑走路中心線上(偏差𝑑𝑑 =0)を滑走する軌道である．また，ノミナル以外の条件でも離陸可能な
ことを確認するために，オフノミナルケースとして表 1のシミュレーションを実施した． 
 
表１ オフノミナルケース 
Case 条件 
1 滑走路に直交する風速一定の風(2m/s) 
2 滑走路に直交するパルス状の風(風速 5m/s，時刻 8sec，幅 0.3sec) 
3 方位角に 9deg(=3σ)のバイアス 
4 初期方位角に 5degのオフセット 
5 初期位置に 2mのオフセット 
 
６－２．シミュレーション結果 
図４にシミュレーションの結果を示す．すべてのケースで暫定的に設定した目標性能を満たし
ていることが確認できる． 
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図４ シミュレーション結果 
７．まとめ 
シミュレーションにより提案した滑走誘導制御系が設定した目標性能を満たすことを確認した．
以降はラジコン機への実装を行い実験による検討を進めていく． 
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